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摘 � � � 要: 利用数值模拟的方法, 研究了再入条件下,钝头体边界层中一种新的失稳机制.这种失稳机制无

法用线性稳定性理论解释. 最近的研究工作表明,流动中存在着一种与局部有限幅值扰动相关的失稳机制.它

与常规的 T�S 波或二次失稳的过程不同. 数值模拟了受空间模式的局部扰动影响的钝体头部超声速边界层

的失稳过程. 在模拟中,明确了不同扰动模型非线性相互作用的物理机制.
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Abstract: A new instability mechanism in the boundary lay er o f blunt bodies w as stud�
ied under r eentr y conditions by using numerical simulat ion method. T he instability mecha�
nism cannot be addressed by linear instability theor y. T he recent research show s that , ther e

is a nonlinear instability mechanism associated w ith local f inite amplitude disturbance, w hich

dif fers f rom the ordinary instability w ith respect to the T�S w ave and secondly instability.

T he instability process under the inf luence of the local disturbance in the boundary lay er o f

blunt bodies w as simulated numerically. The physical mechanisms fo r nonlinear inter act ion

of v ar ious distur bance modes w er e ident ified in the simulat ion.
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� � 线性稳定性理论无法解释钝体头部边界层的

失稳机制.因为,根据这个理论, 钝体头部流场, 对

所有单频波的扰动都是稳定的[ 1] . 因而,利用这种

方法对钝体进行的转捩预测, 其转捩位置都在远
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离头部的锥身上[ 2] .但 Widhopf和 Hall[ 3] 的地面

实验表明,在某些条件下,转捩位置是在钝锥的头

部, 并不是在锥身. 这一点也可以从美国的

NRV
[ 4]
、回收的 Gem ini返回舱以及我国神州一

号返回舱的烧蚀外形上得到了证实.

近年来, 人们已经认识到并开始研究的� By�
pass�转捩现象[ 5]

. 它不同于通常所说的小扰动转

捩或自然转捩,即� Natural tr ansit ion� .自然转捩

是当流动超过临界雷诺数后, 由理论上无限小振

幅的扰动引起的, 经历线性不稳定波( T�S )波的

发展阶段,并最终在高涡量处产生湍流斑, 进而形

成湍流边界层. � Bypass t ransition� 实际上有限

幅值扰动引发的直接非线性转捩.这种类型的转

捩,本质上是由某种形式的非线性扰动引起的. 这

种扰动能够直接激励出非线性相互作用, 使其演

化过程跳过线性发展阶段, 直接形成湍流斑,并迅

速进入湍流. 在此过程中,扰动的非线性增长是湍

流斑形成的主要原因.

本文利用高精度、高分辨率紧致格式, 以及激

波装配和在出口边界处高分辨率的无反射边界处

理技术,对钝锥端头超声速部分的曲壁边界层内

的局部有限幅值扰动的演化过程,进行了直接数

值模拟. 模拟结果,清楚地揭示了� bypass�转捩的
发生、发展过程和非线性相互作用的物理机制. 也

显示了本文与 Laurien [ 6]的模拟结果相比,在扰动

演化过程上存在一定差异.

1 � 计算方法与非线性扰动模型

本文在模拟中数值方法采用文献[ 7]中构造

的通量限制型紧致格式,控制方程采用三维全 N�
S 方程, 若设( u, v, w )分别代表笛卡尔坐标系中 3

个坐标( x , y , z )方向的速度, p , �, T 分别表示流

场的压力、密度和温度, �, �, �分别为热传导系

数、粘性系数和比容热比, 则三维完全 N�S 方程
的守恒形式为

�U
�t

+
�E
�x

+
�F
�y

+
�G
�z

=
�Ev

�x
+
�F v

�y
+
�Gv

�z
( 1)

其中 U, E, F, G, E v , Fv , Gv 等符号的详细表达式

见文献[ 2]

本文在非线性扰动模型中, 主要考虑了这两

种典型的非线性相互作用形式.

1. 1 � 局部片热源扰动模型

选择局部片热源扰动模型, 模拟一片有限大

小且温度可调节的板形热源. 具体做法是在钝体

端头的超声速流场的某处,嵌入一个细长条带状板

形热源,但不改变原钝体端头的外形,条带上的温

度可以按正弦规律变化.扰动模型的表达形式为

T ( t , x , y, z ) = T w ( t , x , y , z ) + A sin�t ( 2)

式中 T w 表示当地基本流场的壁面温度, �是扰

动温度的变化频率, A 为扰动幅值.

1. 2 � 局部四涡扰动模型

本文在计算中所选择的局部四涡扰动模型为

两对反转旋涡.具体做法是在球锥绕流的超声速

边界层内,叠加两对不可压的无粘反转涡.该涡系

在壁面处的扰动为零, 在计算区域外缘的扰动趋

于零. 若坐标原点取在涡核的中心, 并以流函数

的形式表示,则该涡系在笛卡尔坐标系下扰动速

度的表达形式为

( u, v, w ) = 0, -
��
�z ,
��
�y ,

�= Ax
-
z
-
y
- 3

e
- x- 2- y- 2- z- 2

( 3)

其中 x
-
= x / lx , y

-
= y / ly , z

-
= z / lz , 而 l x , l y , lz 则分

别是局部扰动在 3 个坐标方向上的特征尺度. A

决定扰动强度,当 A = 0� 2时,扰动速度幅值相当

于来流速度的 5� .

1. 3 � 基本波加亚谐波扰动模型

本文选择了两个基本波加亚谐波扰动模型,

一个是沿流向的二维基本波加上一个频率为基本

波二分之一的带有展向波数的三维波, 另一个是

在二维基本波上加两个频率为基本波二分之一,

其展向波数反对称的三维波. 具体做法是在球锥

绕流的超声速边界层内, 沿展向均匀叠加一个有

限幅值二维单频的平面波和一个或两个具有较小

幅值的三维波.

2 � 结果与讨论

初始流场的状态参数为: Ma � = 6� 0, Re =

10
5
, T � = 100 K, T w = 300 K. 计算外形是 5�钝

锥,基本流场的计算区域和网格系统见图 1. 为提

高效率, 在计算时,采用轴对称 Navier�Stokes 方
程和激波装配技术. 计算网格点为 241 � 251. 在

得到轴对称流场的结果后, 利用绝热流动总焓相

等的概念确定钝头体的边界层的名义厚度 �, 取

1� 5�作为法向高度;流向取声速线后与体轴夹角

约 40�到球锥结合处; 周向取 90�周角范围作为直

接数值模拟的计算区域.网格系统见图 2.

为进行对比, 本文分别在同一钝锥绕流流场

中,引入不同扰动模型,并对各种情况下的扰动演

化过程逐一进行了直接数值模拟.
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图 1 � 计算区域和网格

F ig . 1 � Zone and g rid for base flow

图 2 � 模拟区域和网格

F ig . 2 � Zone and g rid for numer ical simulat ion

2. 1 � 算例 1:四涡扰动的演化

2. 1. 1 � 大幅值扰动的演化

四涡模型最初是由 Breuer
[ 8]
等提出的, 他们

的目的是模拟壁面凹陷处对流动的扰动. 初始扰

动的形态如图 3所示. 我们重点研究扰动幅值的

大小对转捩途径的影响.

图 3� 法向与周向坐标面上初始扰动速度等值线

F ig . 3 � Contours of the initial disturbance velocit y

当扰动幅值 A = 0� 4, 即扰动速度幅值相当
于来流速度的 1%时,在本文的模拟中发现, 扰动

涡量有一个瞬态的快速增长过程.如图 4所示, 法

向涡量在一开始的 3到 4个无量纲时间里增长相

对缓慢,但在经历相对较长时间的缓慢增长后, 法

向涡量的绝对值在 1个无量纲时间的范围内陡然

增长了近 70倍. 由图还可知道, 展向涡量和总涡

量也有相同的增长历程,且快速增长时期的增长

梯度几乎相同.展向涡量和总涡量的绝对值最终分

别达到 50多倍和 60多倍.呈现明显的瞬态增长的

态势.但流向涡的增长相对缓慢,快速增长点滞后

了 0. 6个无量纲时间,增长的梯度也相对平缓.

图 4� 涡量随时间的增长曲线

Fig . 4 � Disturbance vor tex�amplified cur ves vs. time

图 5是法向涡量演化过程的等值线图, 由图

可知,涡结构的演化以涡对之间的相互作用较为

明显,涡拉伸的现象不十分显著.涡结构的相互作

用产生许多小尺度结构, 当演化到一定程度后转

捩到湍流.

图 5� 坐标面上法向扰动涡量的等值线

F ig. 5� Contour s o f normal disturbance vo rticity on

the no rmal sur face

2. 1. 2 � 中等幅值扰动的演化

图 6~ 图 8是当扰动幅值 A = 0� 2,即扰动速
度幅值相当于来流速度的 5�时, 扰动演化在不

同时刻的形态.本文的工作表明,对于中等幅值的

扰动强度,涡结构的演化以拉伸现象最为突出, 这

似乎与 Laur ien
[ 6]
模拟的结果相似.

图 6 � 不同时刻法向坐标面上的流向扰动速度等值线

Fig. 6 � Contours o f st reamw ise disturbance velocity on the normal sur face in the differ ent time
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图 7� 不同时刻法向坐标面上的扰动流场涡量等值线

F ig . 7� Contour s of disturbance vo rticity on the nor mal

surface in the different time

图 8 � 不同时刻法向坐标面上的扰动流场等涡量面

F ig . 8 � Iso�sur face o f disturbance vo rticity on the normal

surface in the different time

� � 图 9是分别对应于计算时间 t= 10, 27. 6 个

无量纲时间时的扰动压力波数谱.由图可见,随着

非线性作用的增强, 各种频率的扰动波逐渐被激

发起来.

2. 1. 3 � 小幅值扰动的演化

当扰动幅值 A = 0� 04, 即扰动速度幅值相当
于来流速度的 1�时,本文通过数值模拟发现, 当

扰动演化到一定时刻后,扰动幅值趋于平衡.如图

10所示,扰动演化了 40个无量纲时间,只有流向

涡绝对值增长了 1. 3倍,法向涡和总涡量的绝对

值只增长了 1. 2倍的样子, 展向涡基本没有变化.

而增长最快的流向涡在 t> 32后,扰动增长开始明

显趋缓,法向涡在 t> 20后,扰动增长已开始变缓.

图 9 � 不同时刻压力波数谱

Fig . 9 � Disturbance pressure spectrum o f wavenumber s

图 10 � 涡量随时间的增长曲线

F ig . 10� Dist urbance vo rtex�amplified cur ves vs. t ime

� � 图 11是法向涡量演化过程的等值线图,由图

可知, 当计算到 20个无量纲时间后, 扰动结构没

有出现的明显变化,在以后 20个无量纲时间的演

化时间里,波系的形状变化不大. 种种迹象表明,

此时流动达到了一种新的平衡状态.

图 11 � 坐标面上法向扰动涡量的等值线

Fig . 11� Contour s of normal disturbance vo rticity on the norma l sur face
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2. 2 � 算例 2:片热源扰动的演化

局部加热扰动模型主要是基于 Maest rello

( 1985)的工作,他们证实局部加热有助于层流边界

层转捩,并在一定条件下有可能触发Bypass转捩.

在本文的计算条件下,当扰动温度的幅值低

于 2%时, 流动始终保持稳定.但当初始扰动温度

的幅值等于 3%时, 可使扰动温度幅值在一个无

量纲时间里增长 6~ 7倍,但以后扰动温度幅值保

持在这个范围内,达到一种动态平衡. 图 12是温

度演化过程的等值线图,由图可知,当计算到 5个

无量纲时间后,扰动结构没有出现的明显变化, 在

以后 20个无量纲时间的演化时间里,波系的形状

变化不大.种种迹象表明,此时流动达到了一种新

的平衡状态.

图 12 � 坐标面上扰动温度的等值线(片热源扰动)

F ig . 12� Contour s o f dist urbance temperatur e on

the no rmal sur face

( P iece�heat ing disturbance)

� � 在本文的数值实验中还发现,边界层对温度扰

动的敏感性位置和频率均有关. 球钝锥边界层对超

声速区扰动较为敏感.当无量纲频率达到 0. 5时,即

使初始扰动温度的幅值等于3%,流动仍然稳定.

2. 3 � 算例 3:基本波加亚谐波扰动的演化

基本波加亚谐波扰动模型是根据 Herbert 二

次失稳模型构造的,在本文的数值模拟中,若采用

( 4)式表示的扰动模型,即二维基本波加上一个频

率为基本波二分之一的带有展向波数的三维波,

在本文的模拟范围内均为稳定解,直到扰动速度

的幅值达到来流速度的 30% ,既没有出现失稳的

迹象,也没有出现平衡状态. 当采用公式( 5)表示

的扰动模型,即二维基本波加上两个频率为基本

波二分之一,且其展向波数反对称的三维波时, 在

本文的数值试验中, 直到扰动速度的幅值达到来

流速度的 30% ,才出现平衡状态. 事实上,这个平

衡态是一个缓慢衰减的准平衡态. 如图 13 所示,

在扰动演化的 20 个无量纲时间里,展向涡量、流

向涡量以及总涡量的绝对值仅衰减了不到 2% ,

只有法向涡量的绝对值变化较大.法向涡量一开

始迅速衰减, 在两个无量纲时间内衰减接近

70%, 随后在经历了两个无量纲时间的平台期后

开始增长,再达到原扰动幅值后,变化开始明显趋

缓,在 t> 15后, 扰动接近平衡态.

图 13� 涡量随时间的增长曲线(基本波加亚谐波扰动)

F ig . 13� Dist urbance vo rtex�amplified cur ves vs. t ime

( Fundamental and subharmonic modes)

3 � 结 � 论

本文利用直接数值模拟研究了不同扰动模型

在不同流场的演化过程, 以及局部扰动幅值对边

界层转捩途径的影响, 及其发生 Bypass转捩的物

理机制,得出以下几个结论:

( 1) 球钝锥边界层对涡结构的扰动最为敏

感,片热源次之,亚谐波更次之.

( 2) 在相同涡结构的扰动下,扰动的幅值, 可

以改变转捩的途径.
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( 3) 不同扰动形式下, 当初始扰动幅值达到

一定程度时, 球钝锥边界层流动都存在平衡态.

( 4) 球钝锥边界层对某些形式的扰动存在瞬

时增长机制.
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